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５．名古屋大学との共同研究「Rotating Detonation Engineの滑走試験（その 2）」 
名古屋大学で研究されている Rotating Detonation Engineについて平成２５年度に本学白老実
験場高速走行軌道実験設備を用いた滑走試験を行ったが，さらに充実した滑走試験を実施する
ための前段階として，双方が基盤技術の高度化を実施した．名古屋大学ではエンジンを大推力と
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流通時間は，実機での燃焼時間を考慮して 2000 sec（500 sec×安全率 4）とした．圧力について
は，エタノールの臨界圧力（6.14 MPa）以上となるよう，7 MPaに設定した． 
供試体には，実機での使用が想定されている銅合金（SMC）を用いた．供試体である SMC部
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エタノールの臨界圧力は 6.13 MPaであるため，超臨界のエタノールの流通試験が実施可能である． 
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- sec MPa g/sec K K 
BESC_S001 
2000 7 5 
900 440 
BESC_S002 900 550 
BESC_S003 750 440 




実験結果を図 2に示す．エタノールの臨界温度は 513.9 K，臨界圧力は 6.14 MPaであるため，




図 2 実験結果（温度・圧力） 
 













図 4 分析結果（概観，EPMA定性分析） 
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要求仕様を表 1に示す．これは 500 kgの衛星を高度 500 kmの低軌道に打ち上げることを想定
して検討された 2段式再使用型スペースプレーンのブースターエンジンの仕様である．エンジン
が 2機の場合及び 3機の場合があるが，本検討例では 2機の場合を採用する． 
 
表 1  要求仕様[1] 




真空中推力 > 785 kN 
地上推力 > 706 kN 
3エンジン使用
の場合 
真空中推力 > 523 kN 
地上推力 > 471 kN 
真空中比推力 > 315 s 
スロットリング 100%–70% 
再利用回数 > 100回 
ノズル出口径 < 1.6 m 
エンジン重量（2or3機の合計） < 2000 kg 
 
 



















表 2 燃焼室主要パラメタ 
燃焼室圧 7 MPa 
燃料投入温度 390 K 
酸化剤投入温度 90 K 
混合比 1.8 
主燃焼室圧 3455 K 
特性排気速度 1731 m 
真空中推力係数 1.916 
地上推力係数 1.798 
真空中比推力 338.1 s 
地上比推力 317.4 s 
ノズル膨張比 25 
スロート径 0.32 m 
真空中推力 1078.5 kN 
地上推力 1012.5 kN 
燃料流量 116.2 kg/s 
酸化剤流量 209.1 kg/s 
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表 3 タービン・ポンプ効率を変化させた場合の Isp効率 
Isp[s] 
ポンプ効率 







 0.2 263.8 291.0 303.6 310.8 315.5 319.0 
0.3 289.5 307.0 315.3 320.0 323.3 325.3 
0.4 301.8 314.8 320.9 324.3 326.7 328.5 
0.5 309.2 319.5 324.3 327.2 329.1 330.5 
0.6 313.8 322.5 326.4 328.9 330.3 331.5 
0.7 317.2 324.6 328.0 330.1 331.5 332.5 
* Chamber Isp = 338.1 s 
 
 表 3はタービン効率・ポンプ効率を 0.2-0.7までふった場合の真空中システム比推力である．こ
の表では Isp効率を 1.0と仮定しているが，要求仕様が 315秒であることから成立に必要な Isp効
率を逆算することが出来る．例えば，タービン・ポンプ効率とも 0.6の場合は上表よりシステム









・Case B：Case Aの条件に加え，ポンプ効率のみ 0.7に変更．（タービン効率は 0.6のまま） 
その結果を表 4 に示す．RPA ではインデューサロスを仮定することからブリード比が 2.3%から
4.4%と大きくなった．推算された Isp効率は 0.955であり，システム比推力は Nominalの場合 312.6
秒となり仕様を満たさない．Case Aではコニカルノズルからベルノズルとすることでノズル効率




表 4  RPAによる解析結果． 
 Nominal Case A Case B 
真空中チャンバ比推力, s 336.6 336.6 336.6 
ブリード比 0.044 0.044 0.036 
Isp効率 0.9551 0.9597 0.9597 
真空中システム比推力, s 312.6 314.1 315.3 
GG 流量, kg/s 14.4 14.4 12.3 
エンジン重量, kg 913.3 877.4 877.4 





エンジン重量については RPAのデータベースよりコニカルノズルの場合で 1機あたり 913 kg，













図 2 チャネルウォール構造の再生冷却溝 
 
表 5  再生冷却溝の解析結果． 
 Nominal 
冷却剤入口圧, MPa 10.5 
冷却剤入口温度, K 300 
スロート部溝幅 b, mm 2 
スロート部溝高さ h, mm 12 
スロート部壁面厚み, mm 0.5 
冷却剤出口圧, MPa 10.5 
冷却剤出口温度, K 371.3 
スロート部燃焼室側壁面温度, K 935 
スロート部冷却剤側壁面温度, K 754 
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サーマルバリアコーティング（Thermal Barrier Coating :TBC）を施した場合の壁面温度についても
検討した．10 µm程度のイットリア安定化ジルコニア（熱伝導係数 3 W/m-K）をコーティングす
ることで燃焼室側壁面温度は 836 K（冷却剤側は 686 K）となり，許容範囲に収まる．さらに 50 µm





側壁面温度 800 K，クーラント側温度 600 Kの時に疲労破壊までの回数が 1000回であったことを











・燃焼室圧 7MPa，Isp効率は 0.96以上 
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試験機概観を示す．図 2に示すような外径が 60 mmの RC用直流ブラシレスモーター（Lehner 
Motoren Technik Type 3080）をモータードライバ（YGE160 Navy）で駆動する． 
 
 
図 1 反転ファンリグ試験機概要 
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図 3 時系列の回転数変化 
 
図 4 軸変位センサの出力（回転数低） 
 









両ファンが 20000 rpmにおけるデータを表 1に示す．これは定格回転数の 1/2に相当する．この
条件においてオリフィス前後差圧から求めた流量は 0.125 kg/sであった．圧力比は 1.07程度であ
り，ファン効率を求めると 0.5程度となった． 
 
表 1 20000 rpm付近でのデータ 
真空槽圧力: 19.3 kPaA 
1段回転数: 17960 rpm 
2段回転数: 19550 rpm 
1段入口圧力: 19.8 kPA 
2段出口圧力: 21.3 kPaA 
1段入口温度: 279.3 K 
2段出口温度: 292.1 K 
オリフィス直前圧力: 21.4 kPaA 
オリフィス径: 70 mm 
ファン通過流量: 0.125 kg/s 
1段バッテリー電圧 54.9 V 
2段バッテリー電圧 54.8 V 
1段バッテリー電流 * 





回転数において流量 0.125 kg/s，圧力比 1.07，効率 0.5程度を確認した． 
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風洞試験は，平成 27年 2月 2日から 6日にかけて，JAXA宇宙科学研究本部の高速気流総合試
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風洞試験は 5日間で計 29回実施され，そのうち 4回は Flightモデルにおけるマッハスィープ試
験である． 
図４には風洞試験に用いた 4つのインテークモデルの空力性能を示した．Flightモデルのインテ
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法による化学平衡計算に改良した．これは NASA-CEA（Chemical Equilibrium Application）コード
と同じ方法である． 
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ンジン始動時における予想回転数は，定格回転数比で 75 %とされている． 



















[1] Gordon, S. and McBride, B. J., “Computer Program for Calculation of Complex Chemical Equilibrium 
Compositions, Rocket Performance, Incident and Reflected Shock and Chapman–Jouguet Detonations”, 
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静止推力 [kN] 3.5 
タービン入口温度 [K] 1100 
空気流量 [kg/s] 3.47 
GG流量 [kg/s] 0.7 




ラム燃焼器温度 [K] 2300 
ラム燃焼器圧力 [MPaA] 0.25 
回転数 [rpm] 58000 




 Ⅰ GG燃焼ガス温度勾配によるタービン翼疲労 
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CnHm + n H2O → n CO + (m/2 + n) H2 (1) 
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 そこで，本研究では軽量で反応温度が低く，反応の制御が可能である Alと Al合金粉末の開発，




















行う．これを 4回繰り返す．表１の④Al-30 wt%Znと Al-30 wt%Snの比較実験，⑤Al-Zn合金の組
成変化実験，⑥Al-30 wt %Znの粒径変化実験では，Al合金と水を実験条件まで上昇させる．実験



































































冷却した．90 ℃，80 ℃，70 ℃の場合，反応温度を低下させるとすぐに反応が停止した．60 ℃，
50 ℃の場合，反応温度を低下させるとすぐに水素製造量が減少するが，水素製造量は微増し，完
全に水素製造が止まることはないと言える．また①の反応条件では水素製造量は少ない傾向があ
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Al2O3 + 3C + N2 → 2AlN + 3CO (4) 







AlN は Al2O3 と炭素の粉末状混合物を窒素雰囲気中 1600 ℃以上での還元窒化により得る製造
法が知られる．しかし，宇宙機内での反応を考慮するとできるだけ低温での製造が望まれる．そ
のため，Al2O3 が安定な αAl2O3の結晶構造へ変化しない 1000 ℃での実験を試みた．図３に実験
装置概略図，表２に実験条件を示す．実験装置には，管状電気炉と石英管を用いた．試料として
試薬粉末の αAl2O3または γAl2O3 1.8 gと活性炭（AC） 0.6 gを混合した合計 2.4 gのうち半分の
1.2 gを燃焼ボートに載せ，石英管内に配置した．また，試料の γAl2O3の質量に対して，30 %相当
分の鉄粉を添加させた試料でも実験を行った．実験装置全体に窒素を流通させ，実験温度で維持
する窒化処理を行った．残りの試料は実験前後の比較用サンプルとして保存した．さらに，ブラ
ンクテストとして試料に Al2O3のみと ACのみ，それぞれ用いた場合で実験を行った． AlN生成
の確認法としては，実験前後の石英管の外観観察（特に出口部分），及び試料を XRD分析により














































Al2O3 + 3C + N2 → 2AlN + 3CO (4) 
AlN → Al + 1/2N2 (5) 
Al2O3 の AlNへの変換は，より低温で反応性が良く，さらに反応系がシンプルな機構を選択す




(a) αAl2O3 - AC - N2系 
 
(b) γAl2O3 - AC - N2系 
 






外観観察において石英管下流の変化が大きかった試料に対し XRD 分析を実施した．XRD 分析








Al2O3が AlNへ変化している可能性があると考えられる．  
 









































品名 材質 寸法[mm] 
アクリルブロック（φ30） アクリル樹脂 W50×D50×H60 
卵型カプセル アクリル樹脂 φ57×H79 





(a) αAl2O3 - AC - N2系 
 
(b) γAl2O3 - AC - N2系 
 






外観観察において石英管下流の変化が大きかった試料に対し XRD 分析を実施した．XRD 分析








Al2O3が AlNへ変化している可能性があると考えられる．  
 







































(a) シリカコーティング後の接触角 (b) シリカコーティング後の液体挙動 
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LH2 455 145 ○ 4000 △ 
BE 328 328 ○ 215 ○ 
ケロシン 368 368 △ 450 ○ 
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表 2-1 タンク設計指針 




タンク全長  700mm 
口金開口直径 23mm 
 
 更に，タンクの設計に使用した材料の物性値を表 2-2に記す[1]． 
 







 また，このタンクに使用する炭素繊維方向を決め，表 2-1と表 2-2の数値をもとに肉厚の計算を
行なった[2]．その計算結果を表 2-3に記す． 
 
表 2-3 繊維方向と肉厚 
  繊維方向 肉厚 
円筒部 [±45°/0°] 3.0mm 
鏡板部 [±45°] 1.0mm 
 
２－２．タンク構造解析の結果 






図 2-1 応力分布 
 
 
図 2-2 ひずみ分布 
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  繊維方向 肉厚 
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２－２．タンク構造解析の結果 














面追跡法として Volume of Fluid (VOF) を利用した．また，ANSYS社 Fluentを用いた解析も実施







表 3-1 解析諸元 
タンク全長 700mm 
タンク直径 200mm 
液体 粘度 1.0×10-6 m2/s 
      密度 1.0×103 kg/m3 
空気 粘度 1.48×10-5m2/s 










図 3-2 OpenFOAM解析画像 
  
図 3-1と図 3-2の解析結果より Fluentと OpenFOAMの結果を比較し考察する．まず 2つの解析
結果画像から右端の波の高さが最大となる秒数を 2点測り，周期を算出した．周期を算出した範
囲は波の動きが安定している 6～9 s間とした．その結果を以下の表 3-2に示す． 
 
表 3-2 Fluent解析と OpenFOAM解析における周期 
 液の高さが最大の時の時間①[s] 液の高さが最大の時の時間②[s] 周期 
Fluent 6.87 8.03 1.16 
OpenFOAM 6.85 8.10 1.25 
 
 表より，Fluentと OpenFOAMで周期に 0.9の違いがあった．これは Fluentと OpenFOAMの界
面の追跡方法の違い等が原因であると考えられる． 
また，上記の解析を行なった円筒タンクに近い長さ 700mm，高さ 200mmの長方形モデルにお





 今回の推進剤供給システムでは，残液を 3 %以下にすることが求められる．そのため，残液を
減らすような液供給方法を提案し，縮小モデルタンクを作成し実験を行なった結果を報告する． 
 今回の実験で使用した鏡板部が板となっている縮小モデルタンクの諸元を表 3-3に示し，実験
条件を表 3-4，タンク縮小モデルを図 3-3に示し，タンク内残液の結果を図 3-4に記す． 
 
表 3-3 タンク諸元 
  実機モデル 縮小モデル 
円筒部長さ 500mm 200mm 
直径 203mm 100mm 
















面追跡法として Volume of Fluid (VOF) を利用した．また，ANSYS社 Fluentを用いた解析も実施







表 3-1 解析諸元 
タンク全長 700mm 
タンク直径 200mm 
液体 粘度 1.0×10-6 m2/s 
      密度 1.0×103 kg/m3 
空気 粘度 1.48×10-5m2/s 






図 3-1 Fluent解析画像 
44
  














図 3-4 ガス巻き込み画像 
 
図 3-4よりガス巻き込み時において，画像から得られた液面高さの計測値からタンク体積に対し，
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要である．また，オオワシ 2号機の推力余裕はマッハ 1.4付近でボトルネックを形成しており（Fig. 
4），遷音速域で全機抗力を約 8.0 %低減する必要がある．そこで本研究では，オオワシ 2号機の空
力に関する以上の課題を克服することを狙って，以下の三点の詳細な評価・検証を目的とする： (1) 
エレボン，内翼フラップ，等の操舵による空力特性，(2) ラダー操舵の併用による横制御発散係数




Fig. 1. The overview of the configuration M2011. 
 




Fig. 3. Lateral control-surface characteristics of the 
configuration M2011. 
 
Fig. 4. Thrust margin of the configuration M2011 




２．横制御発散係数（Lateral control departure parameter : LCDP） 
オオワシのように大きな後退角おおび高翼形態を有する機体は上反角効果が大きく（𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 < 0），
離着陸時等の大迎角条件においてアドバース・ヨー（𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝑎𝑎  < 0 ）及び風見不安定 (𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 <  0) と相
俟って，横制御不安定(Lateral control departure)に陥る危険性がある．その発生可能性は次の LCDP
と呼ばれるパラメータを用いて評価できる： 





𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽                                                                     (1) 
ここで，k はエルロン舵角に対するラダー舵角の倍率であり，ラダーゲインと呼ばれる．ラダー
操舵を伴わない場合，式 (1) は AADP (Aileron alone departure parameter)と呼ばれる．AADP，LCDP
が負になると機体全体としてエルロンの効きは逆転し，操舵方向とは逆にロールする（ロール・

















遷音速エリアルールは 1952年にR. T. Whitcombによって提唱された遷音速域での抗力低減手法
である．これによれば，機軸上の任意点を起源とするマッハ円錐で機体を切断した時の断面積分
布が，機首から起源点までの距離 𝑥𝑥 を用いて次の Sears-Haack曲線 
𝐴𝐴(𝑥𝑥) = 16𝑉𝑉
3𝐿𝐿𝐿𝐿
[4𝑥𝑥 − 4𝑥𝑥2]3 2⁄                                   (3) 
に一致すると造波抗力が最小となる．M2011 空力形状の M1.1 での断面積分布と，これに対応す
る Sears-Haack曲線を Fig.5 (a) に示す．本研究では，このエリアルールに則り，種々のマッハ数
において理想形状に近づけるよう，以下のように機体形状を修正する（Fig.5 (b)）．  
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Fig. 3. Lateral control-surface characteristics of the 
configuration M2011. 
 
Fig. 4. Thrust margin of the configuration M2011 






(a) The baseline configuration. 
 
 
(b) A modified configuration. 





風条件は，超音速風洞でマッハ数 1.5~2.0, ピッチ角範囲±12 °, 遷音速風洞でマッハ数 0.5~1.3, 
ピッチ角範囲±12 °, 亜音速風洞で流速約 30 m/sec，ピッチ角範囲±20 °ないしは±30 °であ









(a) The main wing part with an inboard flap part. 
 
 
(c) Area rule modification parts. 



















Fig. 7. Angle of Attack vs. Cl with elevon 
deflection for transonic region. 
 
Fig. 8. Angle of Attack vs. CL with inboard-flap 







復元ヨーイングモーメントがはたらく．ゆえに風見安定の条件は次式で表される： Directional stability ∶  𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝑛𝑛𝜕𝜕𝜕𝜕 > 0     (4) 
M2011形状のヨーイングモーメント係数の迎角および横滑り角依存性を Fig. 9に示す．α，βが共
に小さい範囲で𝐶𝐶𝑛𝑛は β に対して右上がりの傾向を示しており，風見安定を実現できている．一方




れは次式で表される： Adverse yaw ∶  𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝑎𝑎 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝑛𝑛𝜕𝜕𝛿𝛿𝑎𝑎 < 0      (5) 








(a) The baseline configuration. 
 
 
(b) A modified configuration. 





風条件は，超音速風洞でマッハ数 1.5~2.0, ピッチ角範囲±12 °, 遷音速風洞でマッハ数 0.5~1.3, 
ピッチ角範囲±12 °, 亜音速風洞で流速約 30 m/sec，ピッチ角範囲±20 °ないしは±30 °であ









(a) The main wing part with an inboard flap part. 
 
 
(c) Area rule modification parts. 












Fig. 9. Directional stability of M2011 at subsonic. 
 
Fig. 10. Yawing moment caused by aileron/elevon 
deflections for M2011 at subsonic. 
 
５－４．LCDPの推算 
 以上の空力微係数を用いて LCDPを推算する．β = 0の場合の LCDPの迎角依存性を Fig.11に示
す．ロール・リバーサルの生ずる迎角は，エルロン単独操舵の場合約 7 deg. であり，ラダー操舵







いて 21.6 %の抗力低減が可能である． 
 
 
Fig. 11. Estimated LCDP for M2011 at subsonic. 
 
Fig. 12. Wave drag reduction by aerodynamic 
configuration modification on the basis of the 











3. エリアルール準拠形状により，M1.1～1.2で約 20 %の抗力低減が可能である． 
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Fig. 12. Wave drag reduction by aerodynamic 
configuration modification on the basis of the 
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それぞれの空力微係数を𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙𝑙𝑙, 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛𝑙𝑙, 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑦𝑦𝑙𝑙とする[2]と𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙 ,𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛,𝐶𝐶𝐶𝐶𝑦𝑦は式(1)～(3)で表される．  
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 + 𝛿𝛿1 = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙𝑙𝑙?̂?𝑙𝑙𝑙     … (1) 
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 + 𝛿𝛿2 = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛𝑙𝑙?̂?𝑙𝑙𝑙    … (2) 
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑦𝑦𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 + 𝛿𝛿3 = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑦𝑦𝑙𝑙?̂?𝑙𝑙𝑙    … (3) 
𝛿𝛿1, 𝛿𝛿2, 𝛿𝛿3はロール運動以外により生ずる空気力およびモーメントの係数である．また?̂?𝑙𝑙𝑙は無次元
化した角速度であり，角速度𝑙𝑙𝑙𝑙，翼幅𝑏𝑏 [𝑚𝑚]および機体 X軸速度𝑈𝑈0 [𝑚𝑚 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠⁄ ]を用いて以下の式で与
えられる． 
?̂?𝑙𝑙𝑙 = 𝑙𝑙𝑙𝑙 ∙ 𝑏𝑏2𝑈𝑈0  … (4) 
上記の 3 つの空力微係数の発生メカニズムは以下の通りである．機体に右ロール運動を与えた
際に左右翼に生じる流速ベクトルは Fig. 2. 1のようになり，右翼に+∆α，左翼に−∆αの迎角変化が
生じ，左右翼の揚力は右翼>左翼となるため，ロール運動を減衰するモーメントが発生する．こ






近似する．これら理論解析値を Table 2. 1に示す． 
風洞試験では機体ロール軸上に設けられたステッピングモータによって模型を所定の角速度 p
で往復回転させ，六分力内装天秤を用いてローリングモーメント L，ヨーイングモーメント N，





Fig. 2.1. Lift vector tilting because of roll rate[3]. 
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ロール駆動周波数[Hz]を角速度 p[rad/sec]および無次元化角速度?̂?𝑙𝑙𝑙へ換算した値を Table 2.2に示す． 
 
 
Fig. 2.2. Three-view drawing of measurement 
system of dynamic characterization. 
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生じ，左右翼の揚力は右翼>左翼となるため，ロール運動を減衰するモーメントが発生する．こ
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Coefficient name Value 
��� -0.2188 
���  0.0117 
���  0 
[Hz] [rad/sec] �̂ α = 0° α = 5° α = 10°
100 1.26 0.0059 0.0059 0.0060 
200 2.51 0.0118 0.0118 0.0120 
400 5.03 0.0236 0.0237 0.0240 
600 7.54 0.0354 0.0355 0.0359 









空力微係数（減衰係数）𝑪𝑪𝒏𝒏𝒏𝒏を表している．α = 0°のときは𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛𝑛𝑛 > 0であるが，α = +5°,+10°のと











Fig. 3.1. 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙 vs. ?̂?𝑙𝑙𝑙. 
 
Fig. 3.2. 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛 vs. ?̂?𝑙𝑙𝑙. 
 
Fig. 3.3. 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑦𝑦 vs. ?̂?𝑙𝑙𝑙. 
Table 3.2. Stability derivatives from theoretical 














derivative theoretical experimental 
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 -0.2188 -0.1997 
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑛𝑛𝑛𝑛𝑙𝑙𝑙𝑙  0.0117 0.0158 
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機体形状としてはM2011 Nose C風試模型の半裁形状とする．その寸法は全長 910 mm，半翼幅
141 mmである．迎角を複合的に設定できるように計算領域は直径 10 mの半球状とする．計算格
子としては非構造格子を Pointwiseで生成する．生成した格子を Fig. 1に示す．機体は，外部圧縮
性流れの半球状流体領域の中央に配置される．解析コードとして FLUENTを使用する．迎角は計





(b) Zoomed view 
Fig. 1. The mesh generated for M2011 configuration. 
 












𝜇𝜇 = 𝜇𝜇0 �𝑇𝑇𝑇𝑇0�3 2⁄ 𝑇𝑇0+𝑆𝑆𝑇𝑇+𝑆𝑆 …(5) 
ただし，μ：粘度[kg/m-s]，T：静温度[K]，𝜇𝜇0：基準粘度値[kg/m-s]，𝑇𝑇0：基準温度[K]，S：有効温
度[K]であり，𝜇𝜇0 = 1.716 × 10−5 [kg/m-s]，𝑇𝑇0 = 273.11 [K]および S = 110.56 [K] である． 
Variant Condition 
Solver Type Pressure-Based 
Turbulence model Spalart-Allmaras 
Cell number 5734449 
Fluid Air/Ideal-gas 
Viscosity model Sutherland 






Fig. 2 (a) は CFD解析によるマッハ 1.3の計算領域対称面上の密度分布であり， (b) は同マッハ
数の風試によるシュリーレン画像である．この 2つの図で，圧縮波および膨張波のパターンはお
おむね良く一致している． 
   
(a) CFD results for density distribution. 
 
(b) Schlieren photography in JAXA/ISAS. 
Fig. 2. Comparison of CFD and windtunnel test results. 
 
CFD解析から求められた縦の空力係数を Figs. 3 ~ 5に示す．流れマッハ数は順に 0.3，0.9，1.3
である．JAXA/ISASおよび阪府大での風試結果を比較対象として記載している．CFD解析による




ト係数は迎角±20 °の範囲で良好な線形性を示している．マッハ 0.9 および 1.3 において迎角
-20 °以下および 20 °以上でピッチングモーメント係数の傾斜が緩やかになっている．  
 
(a) Lift and pitching moment coefficients. 
 
(b) Drag coefficients. 
Fig. 3. Comparison of CFD and windtunnel test results about longitudinal aerodynamics at Mach 0.3. 
 
 
(a) Lift and pitching moment coefficients. 
 
(b) Drag coefficients. 
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(a) Lift and pitching moment coefficients. 
 
(b) Drag coefficients. 
Fig. 5. Comparison of CFD and windtunnel test results about longitudinal aerodynamics at Mach 1.3. 
 
４．まとめ 
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 第一世代オオワシの空力形状M2006prototypeを Fig. 1 (a) に示す．内翼後退角 66[deg]，外翼後
退角 61[deg]のクランクトアロー主翼と水平および垂直尾翼を備える．それらの翼型は 6 %ダイア
モンドである．翼幅は約 1.6 [m]である．推進システムとして，反転軸流ファン式ターボジェット
（CRAFT）エンジンを 2 基搭載する．これまで，その亜音速実証機オオワシ 1 号機が製作され，
亜音速飛行試験が実施されたが，オオワシ 1 号機は飛行試験中に喪失された．飛行試験の未実施
項目を別機体で実施する必要があり，比較的小さな労力で反復して飛行試験を行うことを狙って





はなく操舵ハードウエア実物をシミュレーションシステムに取り込む Hardware-in-the-loop (HITL) 
解析が有用である．そこで，複数製作された縮小機体のうち第 1 号機を用いて，実際の操舵ハー















(a) Lift and pitching moment coefficients. 
 
(b) Drag coefficients. 
Fig. 5. Comparison of CFD and windtunnel test results about longitudinal aerodynamics at Mach 1.3. 
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(a) OWASHI the 1st . 
 
(b) OWASHI the 2nd. 















Fig. 2. Longitudinal aerodynamics at various 
Mach numbers. 
 
Fig. 3. Lateral aerodynamics at at various Mach 
numbers. 
 
Fig. 4. Parasite drag coeficient at various Mach 
numbers. 
 
Fig. 5. Pitching moment coeficient at various 






































Table 2 に代表的な解析条件を示す． 












(a) OWASHI the 1st . 
 
(b) OWASHI the 2nd. 















Fig. 2. Longitudinal aerodynamics at various 
Mach numbers. 
 
Fig. 3. Lateral aerodynamics at at various Mach 
numbers. 
 
Fig. 4. Parasite drag coeficient at various Mach 
numbers. 
 
Fig. 5. Pitching moment coeficient at various 
elevator deflection, Mach0.5. 
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Table 2. Conditions of flight trajectory analysis. 
Case No. Analysis-type 
Vehicle configuration: 
Generation / Nose 
Type of Flight 
0 3 DoF II/A Transonic one-way flight 
1 3 DoF II/C Supersonic one-way flight 
6 3 DoF II/C Supersonic one-way flight with drag reduction 
30 6 DoF II/A 
Subsonic round flight with landing gears expanded 
and with stepwise throttling 




 3自由度解析の例として Case 0, 1, 6の解析結果を Figs. 7～8に示す．Case 0は第二世代オオワシ
の基本形状 Nose Aの場合の帰還を考慮しない超音速飛行である．Case 1は Nose Cを用いた帰還
を考慮しない超音速飛行である．到達マッハ数は Nose Aで約 1.3, Nose Cで約 1.6となっている．
また Case 6は抗力を 8 %低減した場合の超音速飛行であり，到達マッハ数は 2.0である．このこ
とから，第二世代オオワシは Nose C形状かつ抗力 8 %減の機体条件でマッハ 2.0に到達できるこ
とがわかる． 
 
Fig. 7. Altitude history. 
 
Fig. 8. Mach number history. 
 
６－２．6自由度飛行経路解析の結果 
 6自由度解析の例として Case30の飛行経路と加速度履歴を Figs. 9～10に示す．Nose Aの第二世
代オオワシが降着装置を展開した状態で，大樹町飛行実験場での予備的亜音速帰還飛行を想定し
ており，階段状スロットリングを伴う．降着装置による抗力増大により，最大飛行マッハ数は 0.5





Fig. 9. Flight trajectory of a subsonic round flight. 
Altitude[m] and Mach number are also noted. 
 






 Case 41は，第一世代オオワシ縮小機体の周回飛行に関する 6自由度 HITL解析であり，その解
析結果と実滑走試験結果を Fig. 11に示す．降着装置とフラップ／フラッペロンの常時展開を想定
している．旋回半径は約 150[m] であり，白老滑空場周辺空域に十分収まる． 
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ここで，ax， ay，azは機体固定座標系での加速度である．したがって，機体の質量 m，翼面積 S，
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性を総合的に考慮して，縮小比を 1/2とする．相似則に従って算出した機体の主要諸元は Table 3.1
の通りとなる．推進器として電動ダクテッドファンユニット 2機を搭載する． 
Table 3.1. Specifications of the Oowashi prototype and the present subscale vehicle. 
Specification Item Oowashi prototype vehicle Present sub-scale vehicle 
Wingspan b[m] 1.609 0.8045 
Total length L[m] 3.178 1.589 
Main wing area S[m2] 0.9956 0.2489 
Main wing MAC c [m] 0.796 0.398 
Total takeoff mass [kg] 27.3 3.41 (planned) 
Propulsion system JetCat turbojet engine P160SX Ducted Fan Unit LEDF68-1A35 
Rated thrust 326N(33.2kgf) 4.2kgf 









   
(a) A perspective of the structural design.      (b) Overall appearance on the runway. 


















Fig. 4.1. Measured thrust vs. throttle signal at a 
SLS condition. 
 
Fig. 4.2. Measurement of moment of inertia 
around the y-axis. 
 
  Table 4.1. Estimated moments and a product of inertia w/o onboard measurement devices. 
  F16 Prototype vehicle Present sub-scale vehicle 
Total mass m[kg] 9299 27.3 4.53 
Total length L[m] 15.03 3.2 1.59 
Wing span b[m] 9.45 1.61 0.8 
Total height w/o landing gears h[m] 3.57 0.665 0.324 
Moment of inertia Ixx[kgm2] 12870 0.94269 0.0379 
Similarity parameter α 0.0155 0.0133 0.0131 
Moment of inertia Iyy[kgm2] 75670 8.3013 0.33379 
Similarity parameter β 0.0360 0.0297 0.02920 
Moment of inertia Izz[kgm2] 85550 11.2361 0.44735 
Similarity parameter γ 0.0292 0.0321 0.03122 
Moment of inertia Ixz[kgm2] 1331 0.15497 0.01537 
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(a) A perspective of the structural design.      (b) Overall appearance on the runway. 
















































Fig. 5.3. History of horizontal speed and altitude 
from GPS data. 
 
 
Fig. 5.4. Estimated history of the Euler angles. 
 
 
Fig. 5.5. Estimated history of body axis velocity 























































7. 式(5) (6)に基づく速度成分，迎角および横滑り角の推算 
8. 式(2) (3) (4)に基づく空力係数の推算 
なお，舵面の舵角および推力については，事前計測した操舵信号と舵角および推力の関係式を用
い，飛行時の操舵信号収録データから推算した． 
操舵および推力履歴を Fig.5.2 に，GPS データに基づく水平速度および高度履歴を Fig.5.3 に，
機上計測データから推算されたオイラー角履歴をFig.5.4に，推算された速度履歴をFig.5.5に示す．
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 Active 制御用小翼列を主翼に搭載した実証機体を Fig. 1 に示す．この機体は市販品（Kyosho 
Calmato alpha 40 EP/GP）であり，小翼列を搭載する主翼は新たに設計・製作し直した．機体緒元
を Table 1に示す． 
 
Fig. 1. An RC airplane with VGs for active control. 





25%翼弦に 65 mm間隔で片翼 8個配置した．Fig. 2と Fig. 3に VG形状と外観を示す．主流速度は
Length 1300mm 
Span 1600mm 
Wing chord length 270mm 
Maximum wing thickness 40.4mm 
Wing section Original semi-symmetry 




離着陸時の機体速度を考慮して約 7.7 m/sとし，翼弦長に基づくレイノルズ数は 0.14×106である．
VG振動数は，使用したサーボモーターの最大定格である 3.5 Hzとなっている． 
 
 
Fig. 2. Shape of the VG. 
 




Active 制御による実機空力データを取得した．Fig. 4 に小翼列 Active 制御の有無による揚力係数
CL および抗力係数 CD の比較を示す．本学における二次元翼模型を用いた力計測では，小翼列
Active制御によって揚力係数が 8 %向上し，失速迎角は 3°増加する結果が得られていた[2]．一方























○田中 清隆 （航空宇宙システム工学専攻 博士前期課程 2年） 





















 Active 制御用小翼列を主翼に搭載した実証機体を Fig. 1 に示す．この機体は市販品（Kyosho 
Calmato alpha 40 EP/GP）であり，小翼列を搭載する主翼は新たに設計・製作し直した．機体緒元
を Table 1に示す． 
 
Fig. 1. An RC airplane with VGs for active control. 





25%翼弦に 65 mm間隔で片翼 8個配置した．Fig. 2と Fig. 3に VG形状と外観を示す．主流速度は
Length 1300mm 
Span 1600mm 
Wing chord length 270mm 
Maximum wing thickness 40.4mm 
Wing section Original semi-symmetry 








ンク機構を併用することで最大 28 Hzでの往復振動が可能である．Fig. 6に今回使用した VG形状
を示す．これまで用いてきた形状をオリジナルと称し，新たに形状 A，B，Cを追加した．これに
よって形状効果と撹乱周波数効果を比較し，剥離遅延効果の撹乱周波数に対する依存性を検証し
た．なお，Table 2に各形状の目的を示す．主流速度は約 9 m/sであり，翼弦長に基づくレイノル
ズ数は約 0.3×106である．VG の状態に関しては，流れに対して 0°および 25°傾斜させた静的








Fig. 6. Shapes of the VGs. 



















状態および VG形状における速度回復率を Table 3に示す．流れを横断する方向の広範囲において
撹乱周波数が増加するほど速度回復率の上昇が見られる．VG25°固定に関しては，流れに対して






























から 20 mmの範囲で VG振動数 3.5 Hzのとき最も強い乱れが生じている．そこで，Table 3におけ
る同様の計測範囲の速度回復率と比較すると，速度回復率の高さと乱れ強さには相関関係は無い．
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本実験 試験片引張方向 ④ — 115 0.31 1116 
  ⑤ — 111 0.31 1079 
  ⑥ 4.393 — — — 
  ⑦ 4.389 — — — 
 試験片幅方向 ⑪ — 113 0.34 1052 
  ⑫ — 110 0.31 1103 
  ⑬ 4.394 — — — 
  ⑭ 4.428 — — — 
文献値[1]  — 4.5 107 0.34 860〜1070 
他実験[2] 試験片引張方向 — 4.410 115±10 — 1200±50 
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進入速度 180 km/h ，迎角 18°という厳しい条件の中でも安全確実な着陸を実現する衝撃吸収
脚の設計要求がある．設計条件は， 
・ 機体が着陸時に安定した挙動を示すこと 
・ 着陸時の衝撃加速度が 6 G以内に留まること 
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機体重心位置 機体先端から 4.2 [m]  
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 ・ピッチ角ダイナミクス 𝜃𝜃 𝛿𝛿𝛿𝛿⁄  
 ・ロール角ダイナミクス 𝛷𝛷 𝛿𝛿𝛿𝛿⁄  
 ・ヨー角ダイナミクス  𝛹𝛹 𝛿𝛿𝛿𝛿⁄  



























[1] 上羽，“小型無人超音速機向け誘導制御システムの研究開発-概要-，” 年次報告書 2012 航空
宇宙機システム研究センター 室蘭工業大学，2013年 7月, pp.66-68 
[2] 上羽，“誘導制御及び遠隔監視制御回路の開発，” 年次報告書 2012 航空宇宙機システム研究
センター 室蘭工業大学，2013年 7月, pp.84-87 
[3] 上羽，野口，竹内，“小型無人航空機向け遠隔監視制御系用無線通信装置の構築，” 年次報告
書 2013 航空宇宙機システム研究センター 室蘭工業大学，2014年 8月, pp.78-80 
94
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表 1 シミュレーション条件 
計測時間 s 20 
差分方程式次数 - 30 
サンプリング時間 ms 10or40 
3211入力  振幅 
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重量                𝑊𝑊 299 [kg] 
翼面積              𝑆𝑆 2.15 [m2] 
平均空力翼弦 𝑐𝑐̅ 1.19 [m] 
重心位置 
𝑥𝑥𝑐𝑐𝑐𝑐 −0.67 [m] 
𝑧𝑧𝑐𝑐𝑐𝑐 0 [m] 
慣性モーメント       𝐼𝐼𝑦𝑦 733.11 [kgm2] 
着陸速度（一般）   𝑉𝑉𝐻𝐻 86.0 [m/s] 
対応する迎え角    𝛼𝛼𝐻𝐻 5.6 [deg] 
着陸速度（最低）    𝑉𝑉𝐿𝐿 50.3 [m/s] 
対応する迎え角    𝛼𝛼𝐿𝐿 18 [deg] 
表２ 縦系空力微係数 
 
𝐶𝐶𝑥𝑥𝑥𝑥 0.134 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑥𝑥 0.0 
𝐶𝐶𝑥𝑥𝑥𝑥 
−0.00739𝛼𝛼 +0.0390 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑥𝑥 −1.71 
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑥𝑥 0.0 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 −1.31 
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑥𝑥 −3.11 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚 −5.03 




• フレア開始高度   着陸速度 86 m/sの場合 9.09 m 
着陸速度 50 m/sの場合 4.82 m 
• 突風外乱     高度 1 mの時 下向き 5 m/sの突風が 1秒間発生 
• エンジン推力   600 N，800 N，1000 N，1200 N，1400 N，1600 Nの 6段可変 
• エンジン特性   1秒，10秒の遅れ要素 
３－３．シミュレーション結果 
上記条件を用いてシミュレーションを行った結果を図４，５および表３に示す． 
図４，５より，着陸速度 50 m/sかつエンジン時間遅れ 10秒の時では，瞬間的に推力が立ち上
がらなかったため，十分な揚力を得られず 0.6 m/s程の降下率で接地しているが，着陸速度 86 m/s
時では 0.2 m/s程と影響が少ない．また，外乱を受けた場合でも推力の立ち上がりが遅いためエン







図４ 着陸速度 50 m/s時の降下率と高度のフレア制御シミュレーション結果 
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2 滑走路に直交するパルス状の風(風速 5m/s，時刻 8sec，幅 0.3sec) 
3 方位角に 9deg(=3σ)のバイアス 
4 初期方位角に 5degのオフセット 
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図１ 複数 UAVを用いた観測ミッション 
 
表１ 指向方向誤差要因 
制御誤差 deg 0.01 
アライメント誤差 deg 1 
主ビーム方向誤差 deg 0.01 





GPS不確定性 deg 0.3 
アンテナ追尾制御 deg 0.4 
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 高応答追尾アンテナ制御系では図４に示す 2 自由度制御系を使用する．制御要素としてフィー
ドバック制御部である𝐾𝐾(𝑠𝑠)は PID制御，フィードフォーワード制御部である𝐹𝐹(𝑠𝑠)は 2次遅れ系を採
用した．これらは 2自由度制御系を構築するための安定条件[4]を満たす． 
 追尾対象の切り替え時による目標整定時間は，高精度制御系での整定時間 0.311 secに対してそ





アンテナ径 m 0.75 
慣性能率 kg𝑚𝑚2 0.56 
周波数 GHz 2.442 
アンテナ効率  0.65 
 
表４  センサノイズ特性 
角度 deg 1.21 











































短距離 200 mで飛行速度 20~80 m/sの範囲で飛行するケースを想定した．また，シミュレーショ
ン開始時には追尾アンテナは航空機の方向を向いて静止しているとし，開始直後から，テレメト
リ回線を通して制御系には角度，角速度がコマンド入力される． 1機の無人航空機と 1基の地上
局アンテナをそれぞれ P1，原点に配置し，無人航空機を高度 5 mで水平定常飛行させる．飛行速








図６ 追従制御シミュレーション（20 m/s） 
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因すると考えられ，0.2 sec程度で定常追尾制御誤差 0.4°以内に達している． 
 
３－３．高応答追尾アンテナ制御系シミュレーション 
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飛行実証のための距離を勘案して，500 m程度，10 km，100 kmの 3段階の無線伝送距離に区分
して，前 2つの伝送距離の場合には市販の無線通信を，100 kmの伝送距離においては特注品を製
作することとした．500 m程度の無線伝送距離については，XBee Proを使用することとし，その

































































性を把握するための周波数として実験局免許の許可を得た．本実験局免許は平成 27年度 3月 20
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 最大 10 kmまで無線伝送可能な市販品無線通信モジュールの 1 km以下での伝送特性を評価した．
今後，200 m以上での飛行距離における無線伝送特性評価を白老滑空場で進めるとともに，地上
設置の場合の無線通信モジュールそのものの受信率については，今後 3 km程度から順次 10 km程
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［35］ 坪井伸幸，吹場活佳，嶋田徹，「前処理法による非定常圧縮性低速流れの数値解析：ハイブリッド
ロケット燃焼器内流れの解析に向けて」，第 49 回航空原動機・宇宙推進講演会，長崎，2009 年 3
月． 
［36］ 安田有佑，溝端一秀，棚次亘弘，神津亜実，「サブスケール高速走行軌道装置を用いた予備的
走行実験」，第 6回 HASTIC 学術講演会，札幌，2009年 3月． 
［37］ 吹場活佳，坪井伸幸，小林弘明，“気球を用いた微小重力実験機による超音速飛行実験と機体
姿勢計測”，第 6回 HASTIC 学術講演会，札幌，2009年 3月． 
［38］ 髙木正平：「空力音と流れの不安定性」、第４１回流体力学講演会/航空宇宙数値シミュレーション






















［48］ 笹山容資、湊 亮二郎、境 昌宏、小林隆夫、杉岡正敏、東野和幸（室蘭工大）、「LNG ロケットエ
ンジンにおけるサルファタック及びコーキングに関する研究」、第７回HASTIC学術講演会、北大、
2010年 3月 4日 
［49］ 前田大輔、笹山容資、湊 亮二郎、小林隆夫、杉岡正敏、東野和幸、棚次亘弘（室蘭工大）「ＥＦと
してのメチルシクロヘキサンの熱分解特性」、第７回 HASTIC 学術講演会、北大、2010年 3 月 4
日  
［50］ 高津武人、神津亜実、安田有佑、中田大将、溝端一秀、棚次亘弘（室蘭工大）「超音速小型実験
機の研究開発と高速走行試験装置について」、第 7回 HASTIC学術講演会、北大、2010年 3月
4日 
［51］ 棚次亘弘、「大気中を高速度で飛行するための基盤技術の研究開発」、日本航空宇宙学会北部
［19］ 工藤 摩耶，棚次 亘弘，溝端 一秀，丸 祐介，笹山 容資，桑田 耕明，新井 隆景，楠亀 拓也，
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支部講演会、JSASS-2010-H053、東北大学、2010 年３月 1１日 
［52］ 片山範将，石村康生，宮崎康行，樋口 健、「マルチセルインフレータブルサンドイッチパネルの曲
げ特性に関する研究」, 第 52 回構造強度に関する講演会, 1A17, (JSASS-2010-3020), 鳥取, 
pp.49-51, (2010.7).  
［53］ 塩路義行, 樋口 健，岸本直子，藤垣元治，塩川貴之，森本吉春、「格子投影法によるメッシュ膜
面の面外形状の計測」, 第 52 回構造強度に関する講演会, 1B06, (JSASS-2010-3024), 鳥取, 
pp.61-63, (2010.7). 
［54］ 樋口 健，青木隆平，宮崎康行，古谷 寛，泉田 啓，岸本直子，角田博明，石村康生，石澤淳一
郎，酒井良次，渡邊秋人，川端信義，堀 利行，伊藤裕明，渡辺和樹，及川 祐，倉冨 剛、「イン
フレータブル方式伸展マスト宇宙実証のための「きぼう」曝露部搭載実験装置の開発」, 第 52 回
構造強度に関する講演会, 1A18, (JSASS-2010-3021), 鳥取, pp.52-54, (2010.7). 
［55］ 荻 芳郎，樋口 健，石村康生：「剛体スピン軸への梁の取り付け誤差の影響」, 第 52 回構造強度
に関する講演会, 3A04, 鳥取, pp.179-181, (2010.7). 
［56］ 青木隆平, 古谷 寛, 樋口 健,宮崎康行, 石村康生, 石澤淳一郎, 泉田 啓, 岸本直子, 角田博
明, 酒井良治, 渡邉秋人, 川端信義, 堀 利行, 伊藤裕明,渡辺和樹,及川 祐, 倉富 剛：「宇宙イ




［58］ 田中宏明, 森島駿一, 岡田侑樹, 池田忠繁, 坂本 啓, 秋田 剛, 荻 芳郎, 石村康生, 樋口 健、
「スマート構造システムの低温低圧環境試験」, 第 54 回宇宙科学技術連合講演会, 1K06, 静岡, 
(2010.11). 
［59］ 神津 亜実、中田 大将、矢島 淳、棚次 亘弘、「2L11 高速走行軌道実験装置における水ブレ
ーキの最適化」、第５４回宇宙科学技術連合講演会、静岡県コンベンションアーツセンター、2010
年１１月１７－１９日 

















［65］ 溝端一秀、 湊亮二郎、 東野和幸、 棚次亘弘、「フライングテストベッドとしての小型超音速飛行
実験機およびそのプロトタイプの設計と試作、第 48 回飛行機シンポジウム、静岡県コンベンション
アーツセンター、2010年１１月３０日－１２月２日 
［66］ 吹場活佳、 上村卓也、 溝端一秀、 湊亮二郎、高木正平、 東野和幸、 棚次亘弘、「室蘭工業
大学吸い込み式超音速風洞の気流特性」、第 48 回飛行機シンポジウム、静岡県コンベンション
アーツセンター、2010年１１月３０日－１２月２日 
［67］ 采光啓太, 岩佐貴史, 川村寛志, 樋口 健, 岸本直子, 藤垣元治, 塩川貴之、「格子投影法によ
る皺の生じた膜面形状の載荷経路依存性に関する実験的検証」, 第 26 回宇宙構造・材料シンポ
ジウム, B19, 相模原, (2010.12). 
［68］ 田中宏明, 森島駿一, 岡田侑樹, 池田忠繁, 坂本 啓, 秋田 剛, 荻 芳郎, 石村康生, 南部陽
介, 樋口 健：「スマート構造システムの低温低圧環境における有効性実証試験」, 第 26回宇宙構
造・材料シンポジウム, 相模原, (2010.12). 
［69］ 青木隆平, 樋口 健, 石澤淳一郎, 宮崎康行, 古谷 寛，石村康生, 角田博明, 岸本直子, 泉田 
啓, 酒井良次, 渡邊秋人, 川端信義, 堀 利行, 伊藤裕明, 渡辺和樹, 及川 祐, 倉富 剛：
「SIMPLE 膜構造宇宙実験の概要」, 第 26回宇宙構造・材料シンポジウム, 相模原, (2010.12). 
［70］ 小嶋浩嗣, 笠羽康正, 八木谷聡, 笠原禎也, 石坂圭吾, 熊本篤志, 樋口 健、「次期磁気圏観測
衛星検討WG SCOPE 計画 －プラズマ波動観測－」, 第 11回宇宙科学シンポジウム, P3-060,相
模原, (2011.1). 
［71］ 小松敬治 , 紀伊恒男 , 後藤  健 , 樋口  健 , 石村康生 , 吉原  眞 , 飯倉省一 , 松元和郎 , 
ASTRO-G 技術実証チーム：「ASTRO-G LDR の EM 試験」, 第 11 回宇宙科学シンポジウム, 
P2-043, 相模原, (2011.1). 
［72］ 石村康生, 紀伊恒男, 小松敬治, 後藤 健, 樋口 健, 村田泰宏, 岩田隆浩, 朝木義晴, 土居明
宏, 萩野慎二, 土屋正治, 入門 寛, 隈下恭介, 吉原 眞, 松元和郎, ASTRO-G 技術実証チー
ム：「ASTRO-G LDRの総合評価」, 第 11回宇宙科学シンポジウム, P2-042, 相模原, (2011.1). 
［73］ 中田大将、神津亜実、矢島淳、西根賢治、東野和幸、棚次亘弘、「ハイブリッドロケット搭載高速走
行軌道実験設備」 、平成 22年度宇宙輸送シンポジウム、相模原、2011年 1月 20-21日 
［74］ 飯村拓哉、吹場活佳、上村卓也、「遷音速領域における ADS の計測特性に関する研究」、平成
22年度宇宙輸送シンポジウム、相模原、2011年 1月 20-21 日 
［75］ 溝端一秀、湊亮二郎、吹場活佳、東野和幸、棚次亘弘、「フライングテストベッドとしての小型超音
速飛行実験機の設計、およびプロトタイプの試作と試験飛行」、平成 22 年度宇宙輸送シンポジウ
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膜面の全視野形状計測」，日本機械学会中国四国支部第 49 期総会講演会，岡山, 2011年 3月. 
［82］ 髙木正平、山谷直広、「自励による噴流不安定波の周波数選択」、第 48 回「乱流遷移の解明と制
御｣研究会、日本大学理工学部駿河台校舎、2011年 3月 29-30日. 
［83］ 加藤 大貴、髙木 正平、「低レイノルズ数における角柱からの渦放出特性」、日本航空宇宙学会




日本流体力学会年会 2011, (9/7-9/9/2011). 
［86］ 横山慶輔, 髙木 正平、「縮流胴出口境界層の高周波変動の発生機構」、日本流体力学会年会
2011、(9/7-9/9, 2011). 
















［92］ 石村康生, 紀伊恒男, 小松敬治, 後藤 健, 樋口 健, 村田泰宏, 岩田隆浩, 朝木義晴, 土居明
宏, 萩野慎二, 土屋正治, 入門 寛, 隈下恭介, 吉原 眞, 松元和郎, ASTRO-G 技術実証チー
ム：ASTRO-G LDR の総合評価, 第 11回宇宙科学シンポジウム, P2-042, 相模原, (2011.1). 
［93］ 川村寛志，岩佐貴史，樋口 健，岸本直子，藤垣元治，塩川貴之：格子投影法による皺の生じた
膜面の全視野形状計測，日本機械学会中国四国支部第 49 期総会講演会，岡山, (2011.3.5). 
［94］ 片山範将，石村康生，二橋勇気，杉山彩香，青木隆平，樋口 健，宮崎康行，岸本直子：マルチ
セルインフレータブルサンドイッチパネルの開発，第 53 回構造強度に関する講演会，1A12, 
(2011.7)，（秋田） 
［95］ 小野寺佑介，樋口 健，渡邊秋人：開断面一次元伸展構造物の力学特性取得実験，第 53 回構








［98］ 三輪武史，樋口 健，藤垣元治，塩川貴之，岩井達也，似鳥透：格子投影法における 外挿法の
適用と面計測，JSASS-2011-4441, 第 55 回宇宙科学技術連合講演会講演集, 3A04,  (2011.12),
（松山）． 
［99］ 川村寛志，岩佐貴史，岸本直子，樋口 健，藤垣元治，塩川貴之：格子投影法を用いた薄膜に生
じる皺の挙動計測日本実験力学会(JSEM)，分科会合同ワークショップ 2011，(2011.12), （米子）． 
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